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Using the theory of automation and digital image processing formulated a mathematical model of 
the process of destruction of the aircraft, equipped with a heat flare blocks, guided missile with a 
matrix optoelectronic system. The model accounts for the features selection target algorithm in the 
presence of noise, based on morphological analysis of images generated by the homing missiles, 
and significantly increases the immunity system of guidance. Defines parameters of the contour of 
homing missiles, which provide the minimum bias simulation of high speed air targets.
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Математическая модель процесса поражения  
летательного аппарата управляемыми ракетами  
с оптико-электронными системами  
наведения матричного типа 
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С использованием положений теории автоматики и цифровой обработки изображений 
создана математическая модель процесса поражения летательного аппарата, оснащенного 
устройствами отстрела ложных тепловых целей, управляемой ракетой с матричной оптической 
головкой самонаведения. В модели учтены особенности алгоритма селекции цели в условиях помех, 
основанного на морфологическом анализе изображений, формируемых головкой самонаведения 
ракеты, и существенно повышающего помехозащищенность системы наведения. Определены 
параметры контура самонаведения ракеты, при которых обеспечиваются минимальные 
систематические ошибки моделирования атак высокоскоростных воздушных целей.
Ключевые слова: процесс поражения, управляемая ракета, оптико-электронная система 
наведения, матричное фотоприемное устройство.
Введение
Одной из важнейших задач обеспечения живучести летательных аппаратов является за-
щита от управляемого оружия с оптико-электронными головками самонаведения (ГСН), функ-
ционирующими в инфракрасном диапазоне (ИК) длин волн. Эта задача существенно осложня-
ется в связи с появлением на вооружении зарубежных стран ракет малой/средней дальности 
нового поколения, таких как «Сайдвиндер» AIM-9X, ASRAAM AIM-132, IRIS-T, которые пред-
назначены для использования в составе модернизируемых и перспективных авиационных ком-
плексов 5-го поколения и поколения 4+ [1, 2]. Одной из отличительных особенностей ракет это-
го класса является применение инерциальных навигационных систем и ИК ГСН с матричными 
фотоприемными устройствами (МФПУ), обеспечивающими пуск ракет за пределами визуаль-
ной видимости, обнаружение, распознавание целей и их идентификацию на траектории, по-
вышение помехозащищенности от преднамеренных помех. Выполненные ранее исследования 
были направлены на оценку защищенности летательных аппаратов от управляемого оружия с 
ИК ГСН предыдущих поколений и обоснование алгоритмов отстрела ложных тепловых целей 
(ЛТЦ). Поэтому актуальна задача оценки защищенности летательных аппаратов, оснащенных 
устройствами отстрела ЛТЦ, от управляемого оружия с ГСН матричного типа и разработки 
специального математического обеспечения.
Цель работы – разработка математической модели процесса поражения летательного ап-
парата, оснащенного устройствами отстрела ложных тепловых целей, от управляемого оружия 
с оптическими головками самонаведения матричного типа.
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Описание математической модели
Математическая модель процесса поражения летательного аппарата разработана с исполь-
зованием результатов, полученных в [3, 4]. Относительное движение ракеты и воздушной цели 
(летательного аппарата) рассматривается в абсолютной системе координат OXYZ с проекциями 
на горизонтальную XOY и вертикальную YOZ плоскости (рис. 1). Самолет движется прямо-
линейно со скоростью VС параллельно оси OY на высоте ZС. Ракета наводится на воздушную 
цель со скоростью VR. Составляющая вектора скорости в горизонтальной плоскости равна VRп. 
Текущая дальность между ракетой и целью определяется выражением:
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мов отстрела ложных тепловых целей (ЛТЦ). Поэтому актуальна задача оценки защищенно-
сти летательных аппаратов, оснащенных устройствами отстрела ЛТЦ, от управляемого ору-
жия с ГСН матричного типа и разработки специального математического обеспечения. 
Цель работы – разработка математической модели процесса поражения летательного 
аппарата, оснащенного устройствами отстрела ложных тепловых целей, от управляемого 
оружия с оптическими головками самонаведения матричного типа. 
 
Описание математической модели 
Математическая модель процесса поражения летательного аппарата разработана с ис-
пользованием результатов, полученных в [3, 4]. Относительное движение ракеты и воздуш-
ной цели (летательного аппарата) рассматривается в абсолютной системе координат OXYZ с 
проекциями на горизонтальную XOY и вертикальную YOZ плоскости (рис. 1). Самолет дви-
жется прямолинейно со скоростью VС параллельно оси OY на высоте ZС. Ракета наводится на 
воздушную цель со скоростью VR. Составляющая вектора скорости в горизонтальной плос-
кости равна VRп. Текущая дальность между ракетой и целью определяется выражением: 
2 2 2
р-ц ( ) ( )R R C R CD X Y Y Z Z= + − + − , (1) 
где XR, YR, ZR – координаты ракеты, YC , ZC – координаты воздушной цели (XC=0), причем 
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Рис. 1. Система координат движения ракеты и воздушной цели 
 
Тогда в соответствии с принятой пространственной схемой взаимного положения ра-
кеты и цели ориентация ГСН с МФПУ в горизонтальной и вертикальной плоскостях опреде-
ляется значениями углов Gθ  и Gϕ , углы наклона вектора скорости составляют Rθ  и Rϕ , уг-
(1)
где XR, YR, ZR – координаты ракеты, YC , ZC – координ ты воздушной цели (XC=0), причем YC = VCt, 
где t – время моделирования.
Тогда в соответствии с принятой пространственной схемой взаимного положения ракеты 
и цели ориентация ГСН с МФПУ в горизонтальной и вертикальной плоскостях определяется 
значениями углов θG и φG, углы наклона вектора скорости составляют θM и φM, углы наклона 
линии дальности «ракета-цель» равны θD и φD, а сигналы рассогласования по азимуту и углу 
места равны Δθ и Δφ. Обобщенная структурная схема математической модели представлена на 
рис. 2.
На рис. 2 использованы следующие обозначения: Fk – частота обновления информации 
о значениях сигналов рассогласования по азимуту и углу места (частота кадров МФПУ); 
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лы наклона линии дальности «ракета-цель» равны Dθ  и Dϕ , а сигналы рассогласования по 
азимуту и углу места равны θΔ  и ϕΔ . Обобщенная структурная схема математической моде-
ли представлена на рис. 2. 
На рис. 2 использованы следующие обозначения: kF  – частота обновления информа-
ции о значениях сигналов рассогласования по азимуту и углу места (частота кадров МФПУ); 
Gθ& , Gϕ&  – измеренная ГСН угловая скорость вращения линии визирования цели; GK , GT  – 
коэффициент усиления и постоянная времени передаточной функции замкнутой петли ГСН; 
1T , 2T  – постоянные времени передаточной функции корректирующего фильтра; nK  – нави-
гационная постоянная контура самонаведения ракеты; maxW  – максимальное значение боко-
вой перегрузки ракеты; 3T , ξ  – постоянная времени и коэффициент демпфирования переда-
точной функции ракеты, стабилизир ванной автопилотом; gW , vW  – составляющие боковой 
перегрузки ракеты по горизонтальной и вертикальной плоскостям; зN  – число ЛТЦ в залпе; 
зT  – интервал между моментами отстрела ЛТЦ в залпе; сN  – число залпов в серии; сT  – ин-
























Рис. 2. Обобщенная структурная схема математической модели 
 
Модель формирования фоноцелевой обстановки (блок 1) обеспечивает расчет теку-
щих координат воздушной цели YC , ZC и координат точки прицеливания ИК ГСН ракеты в 
соответствии с выражениями: 
 3
 ак а  а ь ст  акета- е ь  ав    , а с г а  асс г ас ва я  
аз т   г  еста ав    . е ая ст кт ая с е а ате ат еск  е-
 е став е а а с. . 
а с.  с ьз ва  с е е з а е я: k   аст та в е я а-
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к э е т с е я  ст я ая в е е  е е ат  к  за к т  ет  ; 
1 , 2   ст я е в е е  е е ат  к  к ект ег  ьт а; n   ав -
га ая ст я ая к т а са аве е я акет ; ax   акс а ь е з а е е к -
в  е ег зк  акет ; 3 , ξ   ст я ая в е е   к э е т е ва я е е а-
т  к  акет , ста з ова  авт т ; g , v   став я е к в  
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с. . е ая ст кт ая с е а ате ат еск  е  
 
е ь ва я е ев  ста вк  ( к ) ес е вает ас ет тек -
 к ат в з  е  C , C  к ат т к  е ва я   акет  в 
с тветств  с в а е я : 
 – измерен ая ГСН угловая скорость вращения лин и виз рования цели; KG, T  – коэф-
фициент усиления и постоянная времени передаточной функции замкнутой петли ГСН; T1, T2 – 
постоянные времени передаточной функции корректирующего фильтра; Kn – навигационная 
постоянная контура самонаведения ракеты; Wmax – максимальное значение боковой перегруз-
ки ракеты; T3, ξ – постоянная вре ени и коэффици нт демпфирования передаточной функции 
ракеты, стабилизированной автопилотом; Wg, Wv – составляющие боковой перегрузки ракеты 
по горизонтальной и вертикальной плоскостям; Nз – число ЛТЦ в залпе; Tз – интервал между 
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мов отстрела ложных тепловых целей (ЛТЦ). Поэтому актуальна задача оценки защищенно-
сти летательных аппаратов, оснаще ных устройствами отстрела ЛТЦ, от управляемого ору-
жия с ГСН матричного типа и разработки специального математического обеспечения. 
Цель работы – разработка математической модели процесса поражения летательного 
аппарата, оснащенного устройствами отстрела ложных тепловых целей, от управляемого 
оружия с оптическим  головками самонаведен я матричног типа. 
 
Описание математической модели 
Математическая модель процесса поражения летательного аппарата разработана с ис-
пользованием результатов, полученных в [3, 4]. Относительное движение ракеты и воздуш-
ной цели (летательного аппарата) рассматривается в абсолютной системе координат OXYZ с 
проекциями на горизонтальную XOY и вертикальную YOZ плоскости (рис. 1). Самолет дви-
жется прямолинейно со скоростью VС параллельно оси OY на высоте ZС. Ракета наводится на 
воздушную це ь со скоростью VR. Составляющая вектора скорости в горизонтальной плос-
кости равна VRп. Текущая дальность между ракетой и целью определяется выражением: 
2 2 2
р-ц ( ) ( )R R C R CD X Y Y Z Z= + − + − , (1) 
где XR, YR, ZR – координаты ракеты, YC , ZC – координаты воздушной цели (XC=0), причем 


















φD φG φR 
0 0 YR 
Dр-ц 
 
а) горизонтальная плоскость  б) вертикальная плоскость 
Рис. 1. Система координат движения ракеты и воздушной цели 
 
Тогда в соответствии с принятой пространственной схемой взаимного положения ра-
кеты и цели ориентация ГСН с МФПУ в горизонтальной и вертикальной плоскостях опреде-
ляется значениями углов Gθ  и Gϕ , углы наклона вектора скорости составляют Rθ  и Rϕ , уг-
а) горизонтальная плоскость                                     б) вертикальная плоскость
Рис. 1. Система координат движения ракеты и воздушной цели
– 225 –
Alexander A. Dontsov, Yuri L. Koziratsky… Mathematical Model of the Process of Destruc-tion of the Aircraft Guidance…
моментами отстрела ЛТЦ в залпе; Nc – число залпов в серии; Tc – интервал между залпами в 
серии; Nп – число серий в последовательности; Tп – интервал между последовательностями.
Модель формирования фоноцелевой обстановки (блок 1) обеспечивает расчет текущих 
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Далее в блоке 1 методами компьютерной графики формируется изображение фоноце-
левой и помеховой обстановки и рассчитываются углы наклона линии дальности между ра-
кетой и целью по азимуту и углу места: 
2 2




C R R C
Z ZXarctg arctg
Yr Y X Y Y
θ ϕ −= =− + −
   (3) 
На рис. 3 представлены примеры изображений фоноцелевой и помеховой обстановки, 
формируемые ИК ГСН ракеты на различных дальностях при атаке с задней полусферы (ази-
мут атаки: +140 град, угол места: –5 град) в условиях отстрела ЛТЦ (дальность начала от-
стрела – 2500 м), а на рис. 4 – при атаке с передней полусферы (азимут атаки: +15 град, угол 
места: +5 град). 
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Рис. 3. Примеры изображений ИК ГСН при атаке с задней полусферы 
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Рис. 4. Примеры изображений ИК ГСН при атаке с передней полусферы 
 
Алгоритм селекции цели 
В блоке 1 реализован алгоритм селекции цели матричной головкой самонаведения в 
условиях помех, представленный в [5]. Повышение помехозащищенности ГСН обеспечива-
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На рис. 3 представлены примеры изобр жений фоноцелевой и помеховой обстановки, ф р-
мируемые ИК ГСН ракеты на различных дальностях при атаке с задней полусферы (азимут 
атаки: +140 град, угол места: –5 град) в условиях отстрела ЛТЦ (дальность начала отстрела – 
2500 м), а на рис. 4 – при атаке с передней полусферы (азимут атаки: +15 град, угол места: 
+5 град).
Алгоритм селекции цели
В блоке 1 реализован алгоритм селекции цели матричной головкой самонаведения в усло-
виях помех, представленный в [5]. Повышение помехозащищенности ГСН обеспечивается за 
счет морфологического анализа изображений, получаемых ГСН, и формирования маски стро-
ба, исключающей из дальнейшей обработки области изображения объектов, не имеющих при-
 3
лы наклона линии дальности «ракета-цель» равны Dθ  и Dϕ , а сигналы рассогласования по 
азимуту и углу места равны θΔ  и ϕΔ . Обобщенная структурная схема математической моде-
ли представлена на рис. 2. 
На р с. 2 использованы следующие обозначения: kF  – частота обновления информа-
ции о значениях сигналов рассогласования по азимуту и углу места (частота кадров МФПУ); 
Gθ& , Gϕ&  – измеренная ГСН угловая скорость вращения линии визирования цели; GK , GT  – 
коэффициент усиления и постоянная времени передаточной функции замкнутой петли ГСН; 
1T , 2T  – постоянные времени передаточной функции корректирующего фильтра; nK  – нави-
гационная постоянная контура самонаведения ракеты; maxW  – максимальное значение боко-
вой перегрузки ракеты; 3T , ξ  – постоян я времени и коэффициент емпфирования переда-
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Рис. 2. Обобщенная структурная схема математической модели 
 
Модель формирования фоноцелевой обстановки (блок 1) обеспечивает расчет теку-
щих координат воздушной цели YC , ZC и координ т точки приц ливания ИК ГСН ракеты в 
соответствии с выражениями: 
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знаков цели. Сформированное изображение маски строба используется для определения коор-
динат цели светоконтрастным или корреляционным дискриминатором. Пример формирования 
маски строба при обработке кадра изображения ИК ГСН ракеты в результате отстрела залпа из 
20 ЛТЦ представлен на рис. 5, который наглядно демонстрирует алгоритм работы решающего 
устройства схемы помехозащиты при наличии изображений ложных целей (белым выделен 
прямоугольник, ограничивающий изображение контура цели с наибольшей площадью и экс-
центриситетом).
Наконец, модель дискриминатора блока 1 обеспечивает расчет в соответствии с заданным 
алгоритмом обработки изображения МФПУ сигналов углового рассогласования по азимуту и 
углу места между линией дальности и линией визирования ГСН с частотой Fk:
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Для упрощения модели передаточная функция ракеты с автопилотом представлена 
колебательным звеном [6]. Выбор постоянных времени передаточной функции корректирую-
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ловия минимизации статистических характеристик промаха в беспомеховой обстановке [7]. 
Структурная схема модели кинематики сближения ракеты с целью (блок 2 на рис. 2) 
представлена на рис. 6, где 0Rθ , 0Rϕ  – начальные значения углов наклона вектора скорости 
ракеты; 0RX , 0RY , 0RZ  – начальные координаты ракеты. 
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XR0, YR0, ZR0 – начальные координаты ракеты.




р-ц cos( ) cos( / 2 );  
cos( )sin( / 2 );  
         sin( ).
tp R G G











    (2) 
Далее в блоке 1 методами компьютерной графики формируется изображение фоноце-
левой и помеховой обстановки и рассчитываются углы наклона линии дальности между ра-
кетой и целью по азимуту и углу места: 
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На рис. 3 представлены примеры изображений фоноцелевой и помеховой обстановки, 
формируемые ИК ГСН ракеты на различных дальностях при атаке с задней полусферы (ази-
мут атаки: +140 град, угол места: –5 град) в условиях отстрела ЛТЦ (дальность начала от-
стрела – 2500 м), а на рис. 4 – при атаке с передней полусферы (азимут атаки: +15 град, угол 
места: +5 град). 
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услов ях помех, представл нный в [5]. Повышение помехозащищеннос и ГСН обеспечива-
Рис. 3. Примеры изображений ИК ГСН при атаке с задней полусферы
– 227 –
Alexander A. Dontsov, Yuri L. Koziratsky… Mathematical Model of the Process of Destruc-tion of the Aircraft Guidance…
Разработанная математическая модель реализована в среде MATLAB R2008a c использо-
ванием пакетов Image Processing Toolbox 5.2, Simulink 6.4, MATLAB Compiler 4.4 [8, 9].
Результаты проверки точности моделирования
Отладка математической модели проводилась при следующих фиксированных значениях 
параметров: D0=5000 м (начальная дальность ракеты до цели); Δt=0,001 с (шаг моделирования); 
VR=600 м/с; Fk=100 Гц; KG=100 1/c; TG=0,004 c; Wmax=100g; T30,3 с; ξ=0,7. В ходе моделирования 
варьировались значения скорости воздушной цели VС, навигационной постоянной контура са-
монаведения ракеты Kn, начальные значения углов наклона вектора скорости ракеты θR0, φR0, 
которые равны углам атаки цели в горизонтальной и вертикальной плоскостях, и соответству-
ющие им начальные координаты ракеты: XR0, YR0, ZR0. Постоянные времени T1, T2 передаточной 
функции корректирующего фильтра уточнялись при изменении Kn для обеспечения устойчи-
вости контура самонаведения.
Оценка защищенности летательного аппарата с использованием разработанной модели 
выполняется на основе анализа величины промаха ракеты H в условиях реализации заданного 
алгоритма отстрела. Величина H соответствует минимальной величине пролета ракеты отно-
сительно центра масс цели.
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Результ ты проверки точности моделирования 
Отладка математической модели проводилась при следующих фиксированных значе-
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Оценка защищенности летательного аппарата с использованием разработанной моде-
ли выполняется на основе анализа величины промаха ракеты H  в условиях реализации за-
данного алгоритма отстрела. Величина H соответствует минимальной величине пролета ра-
кеты относительно центра масс цели. 
Для обеспечения точности получаемых результатов выполнен анализ точности моде-
лирования процесса наведения ракеты на воздушную цель по результатам моделирования 
атак с различных ракурсов и расчета систематических ошибок наведения. На рис. 7 изобра-
жены графики зависимостей промаха ракеты (в метрах) от углов атаки в горизонтальной плос-
кости 0Rθ  (в градусах), рассчитанные для значений углов атаки в вертикальной плоскости 
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Для обеспечения точности получаемых результатов выполнен анализ точности модели-
рования процесса наведения ракеты на воздушную цель по результатам моделирования атак с 
различных ракурсов и расчета систематических ошибок наведения. На рис. 7 изображены гра-
фики зависимостей промаха ракеты (в метрах) от углов атаки в горизонтальной плоскости θR0 (в 
градусах), рассчитанные для значений углов атаки в вертикальной плоскости φR0, соответствую-
щих 0 град и 20 град. Сплошной тонкой линией на рис. 7 обозначены зависимости, полученные 
при Kn = 4, сплошной жирной – при Kn = 5, пунктиром – при Kn = 6.
Анализ полученных зависимостей показывает, что наибольшие значения промаха ракеты 
относительно цели достигаются при моделировании процесса наведения с передней полусфе-
ры. При углах атаки ±60 град максимальные значения промахов ракеты составляют 3 м, что 
объясняется, очевидно, дискретным характером работы МФПУ и большим значением попереч-
ной составляющей скорости воздушной цели. В то же время при моделировании атак с задней 
полусферы значения промахов ракеты лежат в пределах 1 м. При увеличении углов атаки в 
вертикальной плоскости систематические ошибки наведения ракеты с Kn = 6 возрастают до 4 м. 
Наименьшие значения промахов ракеты в широком диапазоне углов атаки цели достигаются при 
Kn = 5, что указывает на целесообразность выбора при моделировании именно этого значения 
навигационной постоянной.
Выводы
Таким образом, разработана математическая модель процесса поражения летательного ап-
парата управляемыми ракетами с инфракрасными головками самонаведения матричного типа, 
обеспечивающая расчет координат траектории и значений промахов ракеты относительно цели 
в условиях функционирования устройств отстрела ложных тепловых целей. В модели учтены 
основные особенности формирования изображений фоноцелевой и помеховой обстановки ма-
тричным фотоприемным устройством, дискретный характер процесса формирования команд 
управления головкой самонаведения, а также реализован помехозащищенный алгоритм об-
работки изображений на основе анализа морфологических признаков. Показано, что при мо-
делировании атак воздушной цели с задней полусферы систематическая составляющая про-
маха ракеты относительно центра тяжести цели, характеризующая точность моделирования, 
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а) 0Rϕ =0 град;      б) 0Rϕ =20 град 
Рис. 7. Зависимости промаха ракеты от ракурса атаки (VС =400 м/с) 
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не превышает 1 м. Определены параметры контура самонаведения ракеты, при которых обе-
спечиваются минимальные систематические ошибки моделирования атак высокоскоростных 
воздушных целей с передней полусферы.
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